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Sazˇetak
Zadatak ovog diplomskog rada je preliminarno modelirati i dimenzionirati osnovne kons-
trukcijske elemente torzijske kutije krila velikog putnicˇkog zrakoplova. U radu je koriˇsten
program za numericˇku analizu metodom konacˇnih elemenata Abaqus/Standrad. U pr-
vom poglavlju opisane su specifikacije zrakoplova Airbus A319 cˇija je torzijska kutija
krila analizirana u ovom radu. Drugo poglavlje opisuje izradeni kod u programu Matlab
za genericˇko modeliranje geometrije krila aviona u programu SolidWorks. Provedene su
i aerodinamicˇke analize aeroprofila i krila u programu XFLR5. Takoder je napravljen i
V-n dijagram koji je koriˇsten pri analizi cˇvrstoc´e konstrukcije krila. U trec´em poglavlju
je opisana teorija ekvivalentne debljine panela cˇiji je model usporeden s dva numericˇka
modela. Cˇetvrto poglavlje sadrzˇi analizu cˇvrstoc´e torzijskih kutija krila u programu
Abaqus/Standard. Opisani su koraci tijekom izrade modela torzijskih kutija te su na-
vedeni konstrukcijski elementi krila. Postupak izracˇuna opterec´enja je takoder opisan.
U petom poglavlju navedeni su dobiveni rezultati, a u sˇestom slijedi zakljucˇak gdje je
cijeli rad ukratko izlozˇen.




The aim of this master’s thesis work is preliminary modeling and sizing of the wing box
structure of a large passenger airplane. The structural strength of the wing box was
analyzed using Abaqus/Standard. Specifications of the airplane Airbus A319, whose wing
box models was analyzed in this work, are presented in the introduction of the thesis.
The second chapter describes parametric modeling Matlab code for generic designing
wing box structure in the software Solidworks. The analysis of the wing and the wing’s
profiles using the program XFLR5 are also presented. The V-n diagram, which was
used for the structural analysis in this work, is also described in this chapter. In the
third chapter the theory of the equivalent panel thickness is presented whose model
was compared with two numerical models. The fourth chapter describes the structural
analysis of the wing boxes in the finite element software Abaqus/Standard. The steps for
the definition of the numerical models are described in this chapter. These steps include
the description of the wing structural elements and the process for the definition of the
load. The results are presented in the fifth chapter while the conclusion, in which the
whole process is recapitulated, is the final chapter of this work.




Prilikom preliminarnog proracˇuna cˇvsrtoc´e konstrukcije krila numericˇkog modela po-
trebno je konstrukciju modelirati u jednom od dostupnih CAD programa. Cˇesto se na
dio modeliranja tijekom preliminarnog proracˇuna cˇvrstoc´e krila gubi najviˇse vremena,
ovisno o kompleksnosti modela i broju modela koji trebaju biti modelirani. Modeli krila
imaju odredene dimenzije i parametre koji definiraju izgled cijelog krila. Pomoc´u tih
parametara u ovom radu je izraden programski kod koji unosˇenjem tih parametara sam
pokrec´e pogram Solidworks i izraduje model geometrije krila koji je prilagoden za iz-
radu numericˇkog modela za proracˇun cˇvrstoc´e. Konstrukcijski elementi koje je moguc´e
modelirati pomoc´u programskog koda su prednja i strazˇnja ramenjacˇa te pomocˇna ra-
menjacˇa, rebra i panel. Unutar programskog koda takoder je moguc´e odabrati varijantu
modela krila s pojasevima ramenjacˇa. Svi konstrukcijski elementi modelirani su Surface
geometrijom jer c´e tankostijena konstrukcija biti diskretizirana ljuskastim konacˇnim ele-
mentima. Veliki dio vremena potrosˇi se na modeliranja uzduzˇnica, zato se u radu testira
i koristi model s ekvivalentnom debljinom panela. Modelirani model krila se analizira u
programu Abaqus/CAE radi ustanovljenja njegove cˇvrstoc´e.
U analizi su modelirani i dimenzionirani glavni nosivi elementi konstrukcije krila za
koju je koriˇsten model torzijske kutije kao i konstrukcija izradena od aluminijskih le-
gura. Torzijska kutija krila c´e pritom sadrzˇavati rebra, prednju i strazˇnju ramenjacˇu,
pomoc´nu ramenjacˇu, te razlicˇite primjene izrade panela koji sadrzˇi uzduzˇnice i oplatu
krila. Numericˇki model proracˇuna cˇvrtoc´e konstrukcije pojednostavljen je koriˇstenjem
tehnike ekvivalentne debljine panela i koriˇstenjem grednih elemenata kao uzduzˇnica.
Model torzijske kutije je pojednostavljen te nema otvora, poklopaca ili oslabljenja kons-
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trukcije. Spojevi izmedu konstrukcijskih elemenata se smatraju cˇvrstima i bez spojnih
elemenata. Glavno opterec´enje je uzgon koji nastaje zbog oblika profila krila. Raz-
matrana rasterec´enja konstrukcije su sila tezˇa motora i sila tezˇa goriva unutar krila.
Takoeder su razmatrani momenti inercije i momenti povrsˇina uzduzˇnica pri koriˇstenju
modela ekvivalentnog panela.
Analizirano je krilo zrakoplova Airbus A319 slika 1.1. Za taj tip zrakoplova je dostupna
litaratura u kojoj je bila detaljno opisana konstrukcija zrakoplova pomoc´u koje se je mo-
del torzijske kutije tocˇnije modelirao sˇto je omogucˇilo vjerniju analizu cˇvrstoc´e. Airbus
A319 je dvomotorni linijski zrakoplov koji pripada skupini zrakoplova A320.
Tu skupinu josˇ cˇine zrakoplovi A318, A320 i A321. Oni ze razlikuju po svojim dimen-
zijama i karakteristikama kao sˇto su dolet, brzina, masa, broj mjesta za putnike, mjesto
za putnu prtljagu i dr.
Slika 1.1: Airbus A319 [1]
Karakteristike zrakoplova i osnovne dimenzije dane su u tablici 1.1.
Tablica 1.1: Osnovne dimenzije i karakteristike zrakoplova A319 [2], [3]
Naziv Iznos
Sˇirina trupa [m] 4,14
Duzˇina [m] 33,84
Visina [m] 6,1
Raspon krila [m] 35,8
Maksimalna poletna masa [kg] 78 000
Maksimalna brzina [m/s] 250,6
Brzina krstarenja [m/s] 230
Dolet [km] 7 700
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Preporucˇeni tip motora za ovaj zrakoplov prema [3] su LEAP-1A od tvrtke CFM
International ili motor PW1100G PurePower od tvrtke Pratt and Whitney. Kako su
detaljniji podaci za tip motora tvrtke CFM International detaljniji, odabran je motor
LEAP-1A koji s gorivom ima masu 3 153 kg [4].
Mehanika i elektronika koja se nalazi u krilu zrakoplova nisu se razmatrali ali su se uzeli
u obzir spremnici goriva smjesˇteni u krilu. Spremnici goriva se djele na vanjski koji je
kapaciteta od 5 539,5 kg i unutarnji od 704 kg prema [5]. Na slici [1.2] je prikazan njihov
raspored.
Slika 1.2: Razmjesˇtaj spremnika goriva [6]
2 Geometrija krila
Numericˇka analiza krila provedena je za jedan tip rasporeda unutrasˇnjih elemenata
krila kao sˇto su rebra, ramenjacˇe te pojasevi ramenjacˇa. Radi brzˇe provedbe cijele analize
izraden je programski kod u programu Matlab. Programskim kodom se mogu varirati
parametri duljine tetive u korijenu i vrhu krila, pozicije ramenjacˇa, pozicije rebara i
njihovu orijentaciju, sˇirinu pojasa ramenjacˇa, strijelu napadnog kuta krila i dihedral
krila. Takoder program omoguc´uje koriˇstenje dva razlicˇita aeroprofila ili samo jednu
vrstu aeroprofila. U daljnjim poglavljima bit c´e opisan rad programskog koda i opisane
provedene aerodinamicˇke analize krila i aeroprofila. Sila uzgona je osnovno opterec´enje
krila i racˇunat c´e se prema vrijednostima iz V-n dijagram za realan manevarski slucˇaj.
2.1. Parametrizacija krila
Pogramski kod u programu Matlab pisan je u jednoj datoteci pod imenom so-
lid wing.m. Prvi korak pri modeliranju krila je odabir koriˇstenja jednog ili dva aeropro-
fila. Program omoguc´uje modeliranje krila sa simetricˇnim i nesimtericˇnim aeroprofilom.
Takoder, prilikom modeliranja modela krila od dva dijela, moguc´e je unijeti dva razlicˇita
aeroprofila kako je koriˇsteno u razmatranom modelu. Koordinate aeroprofila moraju biti
dane u vrsti datoteke .txt s dva odvojena stupca koji redom predastavljaju koordinate
duljine i visine tetive, X i Y, a koordinata Z c´e biti dodana unutar samog programa
ovisno o zadanim parametrima.
Dimenzije prikazane na slikama 2.2 i 2.3 definirane su prema koordinatnom sustavu koji
je zadan u programu Solidworks, gdje je os X dimenzija sˇirine krila, os Y visine krila
4
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i os Z duzˇine krila. Prva dimenzija je sˇirina korijena krila i naziva se chord. Vektor D
sastoji se od dvije dimenzije koje opisuju duljinu prvog dijela od korijena krila (D(1)) i
ukupnu duljinu krila (D(2)). Unosom tih dimenzija gotova je oplata krila.
Rebra su vazˇan dio konstrukcije krila jer osim sˇto daju aerodinamicˇnu formu krila na
sebe preuzimaju i opterec´enja tlaka zraka u letu preko oplate i prenose ga na ramenjacˇu.
Orijentacija mozˇe varirati ali prema [7] preporucˇa se da su rebra uvijek okomita na jednu
od ramenjacˇa. Na slici [2.1] su prikazana dva nacˇina koji se koriste pri formiranju ori-
jentacija i razmaka rebara u blizini korijena krila.
Slika 2.1: Raspored rebara [7]
Parameri koji se odnose za modeliranje rebra krila su vektor E i vektor EA. Vektor
E odreduje udaljenost od korijena krila do vrha rebra po koordinatnoj osi Z. Vektor EA
odreduje orijentaciju rebra u odnosu na pozitivni kut od osi X oko koordinatne osi Y.
Rebra u korijenu krila i na vrhu krila generiraju se sama te ih nije potrebno zadavati u
vektorima E i EA jer je njihova orijentacija uvijek jednaka 0◦ a pozicija je definirana
matricom D.
Modeliranje krila podijeljeno je na dva dijela pa je tako i dio ulaznih parametra podije-
ljen. Parametri TR(i), SWA(i) i DA(i) su redom suzˇenje krila, strijela napadnog ruba
i dihedral krila za prvi i = 1 i drugi i = 2 dio krila.
Ramenjacˇe se crtaju prema podacima koji definiraju na kojem se postotku jedinicˇne
tetive one nalaze, a nazivaju se spar f i spar r. Srednja ramenjacˇa produzˇetak je drugog
dijela izlaznog ruba krila do korijena krila i njezina pozicija ne mozˇe se direktno mije-
njati kao ostali ulazni parametri.
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Slika 2.2: Parametri modela krila - bokocrt
Slika 2.3: Parametri modela krila - tlocrt
Nakon unosa svih parametara i pokrenute generirane skripte pod nazivom solid-
krilo.swb unutar programa Solidworks potrebno je pobrisati povrsˇine napadnog i izlaz-
nog ruba krila. Time je dobivena torzijska kutija krila koja se kao format modela .x t
(Parasolid) pokrec´e pomoc´u programa Abaqus.
2.2. Dimenzije krila
Dimenzije geometrije krila preuzete su od zrakoplova Airbus A319 prema [3], a pri-
kazane su u tablici 2.1.
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Tablica 2.1: Geomterijska svojstva krila [3]
Naziv Oznaka Iznos
Poluraspon krila [m] D2 16
Povrsˇina krila [m2] A 110,34
Duljina tetive u korijenu krila [m] ct 6,1
Duljina tetive na vrhu krila [m] cr 1,708
Suzˇenje krila prvog dijela tr1 0,63
Suzˇenje krila dugog dijela tr2 0,28
Kut strijele prvog dijela [◦] swa1 25
Kut strijele dugog dijela [◦] swa2 25
Kut dihedrala krila prvog dijela [◦] da1 2
Kut dihedrala krila dugog dijela [◦] da2 1, 5
Osim dimenzija krila odabrani su i aeroprofili. Aeroprofili putnicˇkih komercijalnih
zrakoplova su poslovna tajna zrakoplovnih tvrtki te njihovi podaci nisu dostupni jav-
nosti. Zbog toga su odabrani aeroprofili priblizˇne debljine i zakrivljenosti prema [5].
Odabrani su aeroprofili tipa NACA 65 3618 i NACA 63 3618 slika [2.5]. NACA 65
3618 aeroprofil odabran je za dio krila od korijena krila do srednjeg dijela krila jer je
njegova najvec´a debljina pomaknuta prema izlaznom rubu krila sˇto je pogodno radi
vec´ih dimenzija ramenjacˇa. Debljine aeroprofila se ne razlikuju ali je kod NACA 63
3618 aeroprifila najvec´a debljina postavljena viˇse prema prednjem dijelu ramenjacˇe sˇto
je pogodno radi preuzimanja vec´eg dijela opterec´enja. Razmjesˇtaj rebara i njihova ori-
jentacija odabrana je proizvoljno s ciljem zadrzˇavanja jednakog broja rebara, kao sˇto
daje [5], i zadovoljavajuc´e krutosti konstukcije torzijske kutije krila. Rebra su u prvom
dijelu krila orijentirana tako da se njihove orijentacije mijenjaju postepeno s korakom
od 1◦. U drugom dijelu krila prva 4 rebra su orijentirana s promjenjivim korakom tako
da prijelaz iz manjih kutova u kut od 25◦ ne bude skokovit s ciljem povec´anja krustosti
konstrukcije. Rebra koja su postavljena pod kutom od 25◦ okomita su na napadni rub
krila kao prijedlog rasporeda iz [5]. Udaljenost 27 rebara i njihovih kutova zakreta zapi-
sani su u tablici 2.2. Dimenzije duljine i kutovi racˇunaju se kako je napisano u poglavlju
1.
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1. 0,00 0 10. 6,60 21 19. 11,10 25
2. 0,81 1 11. 7,10 23 20. 11,60 25
3. 1,62 2 12. 7,60 25 21. 12,20 25
4. 2,43 3 13. 8,10 25 22. 12,80 25
5. 3,24 4 14. 8,60 25 23. 13,50 25
6. 4,05 5 15. 9,10 25 24. 14,20 25
7. 4,80 6 16. 9,60 25 25. 15,00 25
8. 5,50 9 17. 10,10 25 26. 15,80 25
9. 6,10 16 18. 10,60 25 27. 17,00 0
Sˇirina pojasa uzduzˇnica svih ramenjacˇa je 0,09 m i prikazane su kao i rebra na modelu
na slici [2.4].
Slika 2.4: Tlocrt generiranog krila
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2.3. Analiza aeroprofila
Program XFLR5 koristi se za aerodinamicˇku analizu krila i aeroprofila, a sadrzˇi
veliki broj metoda analiza i razne prikaze rezultata. Unutar tog programa napravljena
je analiza za raspon Re u iznosu od 150 000 do 5 000 000 za kutove od -5◦ do 15◦. Analiza
je provedena za dva aeroprofila i ocˇitane su vrijednosti najvec´eg uzgona aeroprofila prije
dolaska do sloma uzgona i njegov odgovarajuc´i napadni kut α. Za aeroprofil NACA 65
3618 ocˇitane su vrijednosti Cl=1,2504 i kut od 7,5
◦. Za drugi aeroprofil NACA 63 3618
ocˇitane su vrijednosti Cl=1,4039 i napadni kut od 10,25
◦.
Slika 2.5: Tlocrt generiranog krila
2.4. Analiza krila
Osim moguc´nosti analize aeroprofila program XFLR5 omoguc´uje i i analizu krila.
Program nudi tri metode analiza metodu nosec´e linije (LLT), teoriju vrtlozˇnih osi i 3-
D panelnu metodu. Za ovu analizu primjenjena je panelna metoda jer je ona tocˇnija
za male Reynolds-ove brojeve sˇto je za preliminarnu analizu dovoljno dobar rezultat.
Analiza je provedena za brzinu od 179 m/s i napadnog kuta od α = 9, 03◦ za proracˇun lo-
kalnog koeficijenta uzgona. U programu XFLR5 postoji moguc´nost spremanja podataka
u obliku .txt datoteke. Iz te datoteke preuzeti su razultati za koeficjent uzgona koji je
potrebno pomnozˇiti s promjenjivom duljinom tetive po rasponu krila i podijeliti sa sred-
njom aerodinamicˇkom tetivom. Promjenjiva duljina tetive kao i srednja aerodinamicˇka
tetiva izracˇunati su u provedenoj analizi za isto krilo i takoder se nalaze u .txt datoteci.
Na slici 2.6 je prikazana raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona po polurasponu krila.
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Slika 2.6: Raspodjela koeficijent tlaka po rasponu krila
Raspodjela lokalnog koeficijenta potrebna je za proracˇun uzgona koji c´e viˇse biti
razraden u poglavlju numericˇkog modela torzijske kutije krila 4.3.
2.5. V-n dijagram
Konstrukcija zrakoplova razlicˇito je opterec´ena pri razlicˇitim brzinama i manevrima
koje zrakoplov vrsˇi. Pokazatelj koji uzima u obzir brzine i opterec´enje zrakoplova je
V-n dijagram. Vrlo je vazˇno da zrakoplov ne prelazi granice izvan kojih mozˇe doc´i do
osˇtec´enja konstrukcije ili sloma uzgona. Za odredivanje granica unutar zrakoplova uzete
su granicˇne vrijednosti normalnog opterec´enja od 3 i -1. Te vrijednosti pomnozˇene
su sigurnosnim faktorom od 1.5 kako bi se dobile vrijednosti opterec´enja iznad koji





ρ · Sref · CL,max · V 2
2 ·m · g , (2.1)
gdje je ρ gustoc´a struje zraka, Sref povrsˇina krila, CL,max je maksimalni koeficijent uz-
gona aeroprofila i iznosi 3, V je brzina zrakoplova i m je masa zrakoplova pri polijetanju.
Za slucˇaj kada je n=1 dobije se brzina sloma uzgona iz jednadzˇbe 2.1 u iznosu od 61,43
m/s. Kako je preuzeta najvec´a poletna masa zrakoplova, tako je pruzet iz [2] i najvec´i
ostvarivi koeficijent uzgona aeroprofila. Najvec´a brzina koju zrakoplov mozˇe ostvariti je
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brzina poniranja, odnosno, to je brzina koja je 1,4 puta vec´a od brzine krstarenja koja
iznosi 179 m/s. Tada brzina poniranja VD [8] iznosi
VD = 1, 4 · VC = 250, 6 m
s
. (2.2)
Nakon izracˇunatih svih potrebnih rezultata izraden je V-n dijagram i prikazan na slici
2.7.
Slika 2.7: V-n dijagram
Karakteristicˇne vrijednosti normalnog opterec´enja za koje je provedena analiza tor-
zijske kutije krila zrakoplova iznose 3 i 4,5 pri brzini od 179 m/s. Kako se radi o
preliminarnom proracˇunu cˇvrostoc´e torzijske kutije krila zrakoplova nec´e se uzeti u ob-
zir naleti vjetra jer se smatra kako je opterec´enje dovoljno veliko da obuhvati i taj prirast
normalnom opterec´enju.
3 Model panela
Za preliminaran proracˇun krila pogodno je koristiti sˇto jednostavniji model koji
ne zahtjeva detaljno modeliranje geometrije krila i njihove cˇvrstoc´e. Iz tog razloga
u analizi krila koriˇstena su dva modela koji pojednostavljuju analizu. Prvi model koji
se bazira na analiticˇkom proracˇunu koristi ekvivalentnu debljinu panela. Drugi model
je koriˇstenje grednih elemenata kao uzduzˇnica na oplati panela u programu Abaqus.
Prije samog proracˇuna modela krila potrebno je provjeriti hoc´e li analiticˇki proracˇun
ekvivalentne debljine panela zadovoljiti rezultate numericˇkog modela s modeliranim svim
uzduzˇnicama, kao i model s grednim elementima.
Teorija za ekvivalentni ojacˇani panel uzduzˇnicama izradenih od izotropnog homogenog
materijala bazira se na teoriji viˇseslojnih ortotropnih kompozitnih plocˇa. Jednadzˇbe
koje c´e biti prikazane i izvedene koristit c´e se za numericˇku analizu izvijanja, savijanja
te tlacˇnog opterec´enja panela.
3.1. Teorija ekvivalentne debljine panela
U ovoj analizi teorije razmatrat c´e se panel s uzduzˇnicima usmjerenim u smjeru osi Y
dok ih u smjeru osi X nec´e biti, kako je prikazano slikom 3.1. Konstitutivna jednadzˇba













gdje je matrica A matrica istezne krutosti, matrica B je matrica spregnute krutosti,
a matrica D je matrica savojne krutosti. Sve navedene matrice krutosti odnose se na
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krutost ukupnog panela, a svaki cˇlan matrica je zbroj krutosti oplate i uzduzˇnice prema

















gdje se jedna oznaka apostrofa odnosi na oplatu, a dvije oznake apostofa na uzduzˇnice.



















































































































































gdje je h debljina oplate, E modul elasticˇnosti, ν Poissonov faktor i G smicˇni modul
elasticˇnosti koji se racˇuna prema izrazu (3.4). Matrica B jednaka nuli zbog simetricˇnosti
oplate oko njene srednje ravnine. Unutarnje sile i moment uzduzˇnica uzimamo u obzir







[9] stoji da se odnose na ukupan broj uzduzˇnica na panelu. Za tu jednadzˇbu rezultati
nisu bili zadovoljavajuc´i u usporedbi s numericˇkim rjesˇenjem pa su prema literaturi [10]
primjenjene jednadzˇbe koje se odnose samo za jednu uzduzˇnicu.
Jednadzˇba za smicˇni modul elasticˇnosti glasi:
G =
E
2 · (1 + ν) . (3.4)
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gdje je E modul elasticˇnosti uzduzˇnica, b je razmak izmedu uzduzˇnica, a di,ti i ∆zi






jednake su nuli. Prilikom provodenja analize ustanovljeno je kako se za ovu teoriju
moraju koristiti uzduzˇnice simetricˇnog presjeka oko osi Z kako ne bi dosˇlo do smanjenja
vrijednosti kriticˇne sile. Takoder je primjenjen izracˇun momenta povrsˇine i momenta
inercije presjeka uzduzˇnice oko srednje plohe oplate koji je predlozˇen u [10].
Prema literaturi [11] izracˇunata je ekvivalentna debljina panela prema izrazu
teq = h+ n · Auzd
L
, (3.6)
gdje je h debljina oplate panela, n broj uzduzˇnica na panelu, Auzd je povrsˇina poprecˇnog
presjeka uzduzˇnice i L je ukupna sˇirina panela. Nakon tako izracˇunate debljine panela,
masa panela se racˇuna prema izrazu
meq = teq · L ·D · ρ, (3.7)
gdje je D duzˇina panela, a ρ gustoc´a materijala panela.
3.2. Analiticˇki proracˇun
Panel je izraden od aluminijeve legure 7072 [12] i ojacˇan je s 9 jednakih uzduzˇnica I
profila. Dimenzije panela su prikazane na slici 3.1 i njihove vrijednosti zapisane u tablici
3.1. Modul elasticˇnosti iznosi 68 GPa, a Poissonov faktor 0,33.
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Tablica 3.1: Model ekvivalentnog panela i njegove dimenzije
i=1 i=2 i=3
di 0,024 m 0,0009 m 0,016 m
ti 0,0009 m 0,0182 m 0,0009 m




Slika 3.1: Dimenzije poprecˇnog presjeka panela
Gornje vrijednosti uvrsˇtavaju se u jednadzˇbe (3.3), (3.4) i (3.5) matricˇnog oblika.





6, 868 · 107 2, 266 · 107 0 0 0 0
2, 266 · 107 1, 399 · 108 0 0 6, 509 · 105 0
0 0 2, 301 · 107 0 0 0
0 0 0 4, 635 1, 529 0
0 6, 509 · 105 0 1, 529 1, 091 · 104 0
0 0 0 0 0 1, 553

. (3.8)
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Dobivene vrijednosti matrica krutosti u program Abaqus modelirana je ljuskasta plocˇa
dimenzija 0,45 m x 0,45 m, kako je prikazano na slici 3.2. U dijelu zadavanja svojstva
materijala plocˇe pod nazivom Create Section, odabran je General Shell Stiffness gdje su
uvrsˇtene vrijednosti matrica krutosti.
Slika 3.2: Dimenzije panela
Na slici 3.3 prikazana su opterec´enja i rubni uvjeti za tri slucˇaja: prvi slucˇaj je
tlacˇno opterec´ena plocˇa koja je jednostavno oslonjena na sva cˇetiri ruba; drugi slucˇaj
je rubno opterec´enje postavljeno samo na jednom rubu u ravnini panela i rubni uvjeti
ukljesˇtenja samo na jednom rubu. Trec´i nacˇin opterec´enja je usmjereno okomito na
panel, a ukljesˇtenje je jednako kao i za slucˇaj izvijanja. Tlacˇno opterec´enje na plocˇi iznosi
100 kPa, rubno opterec´enje izvijanja na plocˇu djeluje u iznosu od 1 N, a opterec´enje
izvijanja je u iznosu od 10 000 N/m.
Slika 3.3: Nacˇini opterec´enja ekvivalentnog panela a) tlacˇno, b) izvijanje i c) savijanje
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Raspodjela opterec´enja i rubni uvjeti za slucˇaj savijanja ekvivalentnog panela prika-
zan je na slici 3.4 a). Broj konacˇnih elemenata i njihov raspored prikazan je na slici 3.4
b). Koriˇsten je tanki dvostruko zakrivljeni ljuskasti elementi S4R, a model broji 2025
elemenata i 2116 cˇvorova.
Slika 3.4: a) Savojno opterec´enje i rubni uvjeti; b) Numericˇki model ljuske s ekvivalent-
nom debljinom
3.3. Model panela s grednim elementima
Prednost koriˇstenja modela s grednim elementima je sˇto nije potrebno modelirati
komplicirani raspored uzduzˇnica duzˇ krila koji cˇesto mijenjaju smjer po viˇse koordinat-
nih osi. Nakon ucrtanih rubova pomoc´u naredbe Split Line na povrsˇini oplate koristila se
je naredba Create Stringer, u programu Abaqus, oznacˇili su se svi zˇeljeni rubovi koji pred-
stavljaju gredne elemente. Koriˇstena je opcija pomoc´u koje su definirani svi rubovi, a
zatim ih definirali kao jedan ojacˇani element (Stringer). Time je svaki ucrtani rub jedna
uzduzˇnica profila koji je predhodno naznacˇen naredbom Create Profile. Koriˇstenjem na-
redbe Stringer nije potrebno dodatno povezivati cˇvorove konacˇnih elementata grede i
konacˇne elemente oplate na kojoj se nalaze gredni elementi uzduzˇnica jer su vec´ pove-
zani. Model je istih dimenzija kao ekvivalentni panel samo sˇto ima modelirane linije s
razmakom od 0,05 m, i one su oznacˇene plavom bojom na slici 3.5.
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Slika 3.5: Model panela s grednim elementima
Pomoc´u naredbe Create Profile potrebno je definirati dimenzije poprecˇnog presjeka
uzduzˇnica. Dimenzija s oznakom I na slici 3.6 predstavlja udaljenost gornjeg dijela
uzduzˇnice od srednje osi oplate profila. Ta udaljenost je negativna jer se je zˇeljela
ostvariti pozicija uzduzˇnica tako da je smjesˇtena ispod oplate.
Slika 3.6: Dimenzije poprecˇnog presjeka uzduzˇnica u Abaqus-u [m]
Sukladno tako definiranoj udaljenosti potrebno je i pravilno definirati tangentu i
normalu uzduzˇnica prema [13]. Smjer tangente i normale uzduzˇnica utjecˇe na moment
inercije i moment povrsˇine poprecˇnog presjeka uzduzˇnice kao i na cˇvrstoc´u panela. Na
slici 3.7 su prikazane pravilno usmjerena tangenta i normale.
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Slika 3.7: Orijentacija uzduzˇnica
Model je takoder opterec´en i oslonjen na isti nacˇin kao ekvivalentni model kako je
prikazano na slikama 3.8 a), b) i c). Mrezˇa konacˇnih elemenata prikazana je na slici
2.6 d). Mrezˇa konacˇnih elemenata sastoji se od ukupno 2585 elemenata od cˇega je 2162
cˇetverokutnih ljskastih elemenata tipa S4R, a 423 grednih konacˇnih elemenata tipa B31.
Ukupan broj cˇvorova je 2256.
Slika 3.8: Opterec´enja i rubni uvjeti za a) tlacˇno b) izvijanje i c) savijanje d); numericˇki
model panela s grednim elementima
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3.4. Model panela s ljuskastim uzduzˇnicama
Numericˇki model ima isti raspored i broj uzduzˇnica I profila kao sˇto ima analiticˇki
proracˇun ekvivalentnog panela prema slici 3.1, ali su one ovdje modelirane kako je pri-
kazano na slici 3.9.
Slika 3.9: Model panela s dimenzijama
Vrijednosti dimenzija poprecˇnog presjeka uzduzˇnica jednake su onima u tablici 3.1.
Rubni uvjeti takoder su definirani za tri varijante opterec´enja. Prva varijanta je tlacˇno
opterec´enje s jednostavno oslonjenim rubovima panela. Poprecˇni presjeci uzduzˇnica su
slobodno oslonjeni. Druga varijanta opterec´enja je izvijanje s rubnim opterec´enjm na
oplatu panela i rubnim uvjetima ukljesˇtenja na jednom rubu panela gdje su ukljesˇteni
zavrsˇetci uzduzˇnica i oplate. Trec´e opterec´enje je savojno s okomitim rubnim silama na
rub panela i rubnim uvjetima ukljesˇtenja. Vrijednosti opterec´enja i rubnih sila na panel
jednake su onima za ekvivalnetni panel. Opterec´enja i rubni uvjeti na tlak i izvijanje
prikazani su na slici 3.10 a) i b), a savijanje na slici 3.11.
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Slika 3.10: Panel s ljuskastim uzduzˇnicama opterec´en a)tlacˇno i na b)izvijanje
Slika 3.11: Panel s ljuskastim uzduzˇnicama opterec´en savojno
Mrezˇa konacˇnih elemenata prikazana je na slici 3.12. Vrsta konacˇnog elementa jed-
naka je kao i za ekvivalnetni panel ali je broj konacˇnih elemenata 2160 i broj cˇvorova
2263. Rezultati usporedbe razlicˇitih nacˇina modeliranja ojacˇanog panela su navedeni u
poglavlju 5.1.
Slika 3.12: Numericˇki model panela s ljuskastim uzduzˇnicama
4 Numericˇki model
torzijske kutije krila
Za analizu torzijske kutije napravljena su dva modela s razlicˇitim nacˇinom modeli-
ranja panela krila i njihovim proracˇunom. Prvi model torzijske kutije koristit c´e model
ekvivalentne debljine za koji je analiticˇki proracˇunata matrica krutosti oplate, a nu-
mericˇki, pomoc´u programa Abaqus, proracˇunala se je cˇvrstoc´a i deformacija za cijeli
model torzijske kutije. Drugi model je potpuno numericˇki i koristi se primjena grednih
elemenata kao uzduzˇnice koje zajedno s oplatom cˇine panel torzijske kutije.
4.1. Materijali
Kompozitni materijali danas su najrasprostranjeniji materijali na zrakoplovima, ali
od legura najviˇse se koriste aluminijeve legure. Postoje razlicˇite vrste aluminijevih
legura koje se sukladno s svojim svojstvima koriste pri razlicˇitim opterec´enjima. Osim
opterec´enja pri odabiru aluminijevih legura pazilo se na nacˇin proizvodnje oblika za
konstrukcijske elemente torzijske kutije krila. Pri opterec´enju krila donjaka oplate je
opterec´en vlacˇno pa je odbrana aluminijska legura 2024-T351, prema [14] koja ima vec´u
vlacˇnu cˇvrstoc´u. S druge strane, za gornjak oplate koji je opterec´en po poprecˇnom
presjeku na tlak odabrana je aluminijska legura 7075-T6, prema [15], koja ima vec´u
tlacˇnu cˇvrstoc´u kako nebi dosˇlo do prevelikog pomaka vrha krila u smjeru vertikalne
koordinatne osi. Ramenjacˇe su konstrukcijski elementi koji na sebe preuzimaju najvec´i
dio opterec´enja, stoga je odabrana alumnijska legura 7050-T7451, prema [14], koja ima
visok modul elasticˇnosti ali i veliko plasticˇno podrucˇje koje omoguc´uje da i usljijed
prekoracˇenja elasticˇnosti materijala ne dode do loma konstrukcije. U tablici 4.1 su dana
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svojstva koriˇstenih alumnijskih legura.
Tablica 4.1: Svojstva aluminijevih legura
Materijal 2024 - T351 7075 - T6 7050 - T7451
Modul elasticˇnosti E [GPa] 74 71,7 71,7
Poissonov koeficijent ν [-] 0,3 0,33 0,3
Gustoc´a materijala ρ [kg/m3] 2768 2796 2830
Granica tecˇenja σy [MPa] 363 468,84 407,51
Podaci naprezanja i deformacije za aluminijske legure u plasticˇnom podrucˇju takoder
su koriˇstena pri analizi cˇvrstoc´e torzijske kutije krila, i preuzeti su iz [16].
4.2. Konstrukcijski elementi krila
Na slici 4.1 su prikazana dva modela koja su se analizirala kako je i opisano u uvod-
nom dijelu poglavlja.
Slika 4.1: Modeli torzijske kutije a) ekvivalentni panel i b) panel s uzduzˇnicama
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Krila su jednakih dimenzija, s razlikom u modeliranju panela, pa su koriˇsteni ma-
terijali i debljine kod strukova ramenjacˇa, pojaseva ramenjacˇa, rebara i neopterec´ene
oplate jednaki kod oba krila. Za strukove ramenjacˇa i pojaseva ramenjacˇa debljina i
vrsta koriˇstenih materijala prikazane su u tablici 4.2.
Tablica 4.2: Debljina ramenjacˇa i vrsta materijala
Naziv elementa Materijal Debljina [m]
Struk AL7050 - T7451 0,04
Pojas AL7050 - T7451 0,01
Kako su sve ramenjacˇe jednakih debljina, svi pojasevi prikazani su crvenom bojom
a struk ramenjacˇa su prikazani sivom bojom na slici 4.2.
Slika 4.2: Tlacˇno opterec´enje
U tablici 4.3 prikazane su vrijednosti za rebra i oplatu koja nije opterec´ena i ne sadrzˇi
uzduzˇnice kako je prikazana u [5].
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Tablica 4.3: Debljina ramenjacˇa i vrsta materijala
Naziv elementa Materijal Debljina [m]
Rebra AL7075 - T6 0,05
Oplata AL7050 - T7451 0,0025
Na slici 4.3 prikazana su rebra sivom bojom i neopterec´ena oplata. Oplata je neop-
terec´ena jer prema [5] ne sadrzˇi uzduzˇnice niti je ne podupiru rebra, koja su uklonjena
kako bi podvozje moglo biti smjesˇteno u krilo, te bi na tom mjestu u analizi dolazilo
do prevelikih osˇtec´enja koja nisu realna. Izostavljanjem tog dijela oplate pogodno je jer
pojednostavlja izracˇun opterec´enja uzgona kako je objasˇnjeno pogavlju 4 objasˇnjeno.
Slika 4.3: Rebra i neopterec´ena oplata
Ekvivalentni panel za krilo racˇuna se na isti nacˇin kako je opisano i provedeno u
poglavlju 3 ovog rada. Dimenzije uzduzˇnica I profila prikazane su u tablici 4.4.
Tablica 4.4: Dimenzije poprecˇnog presjeka panela
i=1 i=2 i=3
di 0,05 m 0,006 m 0,04 m
ti 0,008 m 0,07 m 0,006 m
∆zi 0,0049 m 0,0383 m 0,0728 m
b 0,123 m
h 0,0017 m
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Vrijednost b je udaljenost izmedu dvije uzduzˇnice, a dobivena je kao prosjecˇna vri-
jednost duzˇ cijelog krila. Dimenzija h je debljina oplate gornjaka i donjaka. Dimenzije
uzduzˇnica za gornjake i donjake oplate su jednake, ali se razlikuju po vrsti materijala.
Pri dodjeljivanju svojstva materijala geometriji panela potrebno je definirati orijenta-
ciju materijala zbog promjene kuta uzduzˇnica u odnosu na koriˇsteni analiticˇki model.
Orijentacija materijala je zakrenuta za 30◦ stupnjeva u odnosu na koordinatnu os Z u
X-Z ravnini. Modeliran je pomoc´ni koordinatni sustav naredbom Datum CSYS. Pri
definiciji orijentacije materijala potrebno je usmjeriti normalu na povrsˇinu oplate tako




novog koordinatnog sustava. Na slici
4.4 je prikazana orijentacija za gornjake i donjake ekvivalentnog panela.
Slika 4.4: Orijentacija materijala na a) gornjaci i b) donjaci
Uzduzˇnice na modelu koji koristi gredne elemente je potrebno definirati na jednak
nacˇin kao kod primjera u poglavlju 3. Uzduzˇnice su zakrenute za 30◦ od koordinatne osi
Z. Poprecˇni presjek uzduzˇnica takoder je definiran na jednak nacˇin, a njihove dimenzije
su prikazane na slici 4.5.
Slika 4.5: Dimenzije uzduzˇnica u programu Abaqus
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4.3. Opterec´enje i rubni uvjeti
Opterec´enje na krilu je zadano kao tlak koji u obzir uzima tri razlicˇite vrste op-
terec´enja. Glavno opterec´enje je uzgon koji nastaje pri strujanju zraka uz aeroprofil
krila. Na gornjaci se javlja nizˇi tlak, a na donjaci viˇsi tlak cˇiji je rezultantni tlak koji
c´e se opisivati kao tlak koji djeluje na donjaci krila. Kako se u ovom radu ne promatra
cijelo krilo nego samo dio krila koji je omeden ramenjacˇama raspodjela tlaka uzgona po
tetivi i rasponu nije bio uzet u obzir jer je za preliminaran proracˇn predetaljan. U obzir
je uzeta samo raspodjela uzgona po polurasponu krila. Iz V-n dijagrama preuzeta su
normalna opterec´enja krila 3 i 4,5. Ukupne sila koje tada djeluje na polukrilo za ta dva




· g · n, (4.1)
iznose 1 147 770 N za opterec´enje 3 i 1 721 655 N za opterec´enje 4,5. Za raspodjelu
keoficijenta tlaka po rasponu krila, koja je dobivena u poglavlju 2.4, izracˇunata je jed-
naka raspodjela ali iznosa koji odgovara tlakovima po povrsˇini krila. Povrsˇina ispod
raspodjele koeficijenata tlakova je diskretizirana na diferencijalne povrsˇine pomoc´u tra-
peznog pravila. Svaki segmenti povrsˇine su podijeljeni s ukupnom povrsˇinom koja se
nalazi ispod raspodjele tlakova i pomnozˇili s odgovarajuc´om ukupnom silom uzgona po
polurasponu krila. Time su se dobili diferencijalne sile koje djeluju po rasponu krila.
Za izracˇun povrsˇine na koju djeluju diferencijalne sile uzgona napisana je linearna funk-
cija promjene tetive od korijena krila do vrha krila ali samo za tetive izmedu prednje
i strazˇnje ramenjacˇe. Takva linearna raspodjela promjene tetive je moguc´a jer se tako
mijenja oznacˇena povrsˇina krila u programu Abaqus, na koju c´e djelovati uzgon. For-
mulacija za linearnu raspodjelu tetiva glasi
cx = Lr − Lr − Lt
b/2
· zn, (4.2)
gdje je Lr duljina opterec´enog dijela oplate u korijenu krila, Lt je duljina opterec´enog
dijela oplate u vrhu krila, b
2
je poluraspon i zn je koordinata Z sredine diferencijalnog
segmenta povrsˇine. Konacˇna raspodjela tlakova po polurasponu krila izracˇunata je dije-
ljenjem diferencijalnih sila s umnosˇkom promjene tetive po rasponu krila i koordinatom
sredine diferencijalnog segmenta povrsˇine na koji djeluje sila, i ona glasi
p =
F
cx · dy . (4.3)
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Konacˇna raspodjela tlakova je aproksimirana polinomom osmog stupnja, koji glasi
p = −0, 01 ∗ Z8 + 0, 58 ∗ Z7 − 13, 73 ∗ Z6
+ 168, 93 ∗ Z5 − 1158, 16 ∗ Z4 + 4411, 65 ∗ Z3
− 8883, 58 ∗ Z2 + 9257, 24 ∗ Z + 56228, 61.
(4.4)
Aproksimacija krivulje promjene tlaka po rasponu krila prikazana je na slici 4.6.
Slika 4.6: Aproksimacija raspodjele tlakova po polursponu krila
Opterec´enje motora koji je ovjesˇen izmedu 7. i 8. rebra i djeluje tezˇinom uvec´anom
za normalna opterec´enja 3 i 4.5, prema jednadzˇbi
Fm = mmotor · g · n, (4.5)
ti iznosi sila su 92 792 N za n=3 i 139 189 N za n=4,5. Kako je cijeli dio izmedu 7. i 8.
rebra opterec´en na vlak uzeta je povrsˇina iznosa 1,39 m2 koji odgovara povrsˇini donjake
izmedu tih rebara i podjelila iznose sila motora. Iznosi tih tlakova koji djeluju na krilo
su iznosa 66 756 Pa i 100 135 Pa. Opterec´enje koje rasterec´uje krilo na gornjaci krila
zrakoplova je tezˇina spremnika u krilu. Spremnici su podijeljeni na dva dijela ali u ovom
slucˇaju uzeta je njihova ukupna masa i podijeljena na povrsˇinu krila od 27,175 m2 koju
zauzima spremnik goriva, prema jednadzˇbi
Fg = mgorivo · g · n, (4.6)
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takoder se dobije iznos za n=3 normalno opterec´enje koji iznosi 689,2 Pa i za normalno
opterec´enje n=4,5 od 1033,8 Pa. Opterec´enja su jednaka za model s ekvivalentnim
panelom i model s grednim elementima kao uzduzˇnicama, te je na slici 4.7 prikazan je
samo model s grednim elementima.
Slika 4.7: Numericˇki model s svim opterec´enjima
Rubni uvjeti su ukljesˇtenje prvog rebra i prikazani su na slici 4.8.
Slika 4.8: Numericˇki model s rubnim uvjetima
4.4. Mrezˇa konacˇnih elemenata
Numericˇki modeli torzijske kutije su diskretizirani cˇetverokutnim ljuskastim konacˇnim
elemenatima reducirane integracije S4R, osnovnim trokutnim elementima S3, te grednim
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elementima prvog reda B31 za geometriju modela s uzduzˇnicama. Model s uzduzˇnicama
ukupno ima 121 303 elmenata od koji je 9734 grednih B31 elemenata, 111 692 linear-
nih kvardticˇnih S4R i 177 lineanih trokutastih S3 elemenata. Model torzijske kutije
s ekvivalentnim panelom ima ukupno 115 099 elemenata od kojih je 115 011 linearno
kvadraticˇnih tipa S4R, a 88 linearno trokutstih tipa S3. Na slici 4.9 je prikazan detalj
konacˇnih elementa za oba modela.
Slika 4.9: Detalj mrezˇe numericˇkog modela
4.5. Modeli krila putnicˇkih zrakoplova
Nakon provedene analize za torzijsku kutiju zrakoplova Airbus A319, na temelju do-
bivenih dimenzija debljina krila, preliminarno c´e se analizirati torzijske kutije zrakoplova
Boeing 747-400 i zrakoplova Airbus A380. Cilj ove analize je pokazati procjenu mase zra-
koplova pomoc´u izradenog programskog koda i pokazati primjenu modela ekvivalentnog
panela. Analize cˇvrtoc´e takoder su provedena opterec´enjem sile uzgona prema jednadzˇbi
(3.2) podijeljenoj s povrsˇinom donjaka. Dimenzije i parametri krila zrakoplova Boeing
747-400 i Airbus A380-800 prikazane su u tablici 4.5.
Poglavlje 4. Numericˇki model
torzijske kutije krila 31





Maksimalna poletna masa [tona] 396,9 650
Povrsˇina na koju djeluje uzgon m2 131,1 212,78
Poluraspon krila [m] 29 36
Duljina tetive u korijenu krila [m] 14,5 17,7
Duljina tetive na vrhu krila [m] 3 3,8
Kut strijele prvog dijela [◦] 35 30
Kut strijele dugog dijela [◦] 35 30
Kut dihedrala krila prvog dijela [◦] 2 2
Kut dihedrala krila dugog dijela [◦] 1,5 1,5
Modeli torzijskih kutija prikazani su na slici 4.10.
Slika 4.10: Modeli torzijskih kutija zrakoplova a) A380-800 i b) B747-400
5 Rezultati
5.1. Validacija modela ekvivalentne debljine panela
Kako je prikazano u prosˇlim poglavljima provedene su analize za tri tipa opterec´enja
na panel ekvivalentne debljine cˇija se krutost racˇunala pomoc´u analiticˇke metode, panel
s uzduzˇnicama kao grednim elementima i panel s ljuskastim uzduzˇnicama. Rezultat za
opterec´enje izvijanjem je koeficijent koji pokazuje koliko se puta mozˇe povec´ati pocˇetna
sila a da ne dode one kriticˇne sile pri kojoj bi se panel izvio. Rezultati pomaka u smjeru
koordinatne osi Y za tlacˇno opterec´enje prikzani su na slikama 5.1 a) ekvivalentni panel
b) panel s ljuskstim uzduzˇnicama i c) panel s grednim elementima.
Slika 5.1: Pomak u smjeru osi Y pri tlacˇnom opterec´enju [m]
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Na slici 5.2 prikazan je prvi nacˇini izvijanja za a) ekvivalentni panel b) panel s
ljuskstim uzduzˇnicama, a za c) panel s grednim elementima prikazan je 12. nacˇin izvi-
janja, za koji je svojstvena vrijednost bila priblizˇno jednaka svojstvenim vrijednostima
ostalih modela. Takoder su za sve panele prikazani i pomaci u smjeru osi Y. Mozˇe se
primjetiti kako su pomaci i nacˇini izvijanja za model ekvivalentnog panela i modela s
ljuskastim elementima vrlo slicˇni, dok se model s grednim elementima dosta razlikuje i
po pomacima i po svojstvenim vrijednostima.
Slika 5.2: Pomak u smjeru osi Y pri izvijanju [m]
Na slici 5.3 prikazani rezultati pomaka u smjeru koordinatne osi Y za savojno op-
terec´enje za a) ekvivalentni panel b) panel s ljuskstim uzduzˇnicama i c) panel s grednim
elementima. Pri savojnom opterec´enju pomaci su vrlo slicˇnog rasporeda za sve modele.
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Slika 5.3: Pomak u smjeru osi Y pri savojnom opterec´enju [m]
U tablici 5.1 prikazana je usporedba rezultata pomaka uslijed tlacˇnog i savojnog
opterec´enja. Kod opterec´enja izvijanjem mjerodavne su vlastite vrijednosti , zato nisu
navedeni pomaci u tablici 5.1.













Tlacˇno U2,max [m] −7, 180 · 10−3 −7, 470 · 10−3 −7, 610 · 10−3
Savojno U2,max [m] −3, 93 · 10−2 −4, 08 · 10−2 −4, 70 · 10−2
Iz rezultata se vidi kako se pomaci za tlacˇno opterec´enje vrlo malo razlikuju, svi
pomaci se ne razlikuju viˇse od 6 %. Pomaci pri savojnom opterec´enje ekvivalentnog
panela i panela s ljuskastim uzduzˇnicama se razlikuju manje od 5 %, dok je pomak
panela s grednim elementima znatno vec´i te se vidi kako za taj panel c´e biti vec´e gresˇke
pri racˇunanju pomaka.
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U tablici 5.2 prikazane su vlastite vrijednosti za sva tri modela panela. Kriticˇna op-
terec´enja panela su umnozˇak vlastitih vrijednosti s pocˇetnim opterec´enjem od 1 N/m.













Izvijanje λ 94 399 93 742 103 379
Naprezanja prema von Mises-u ne mogu biti odredena za ekvivalentni panel jer se
unosom matrice krutosti, program Abaqus ne prepoznaje debljinu panela, a moguc´nost
naknadnog dodavanja nije moguc´a [19]. Iz tog razloga prikazani su samo rezultati za
panel s ljuskastim uzduzˇnicama i panel s grednim elemntima za slucˇaj savojnog i tlacˇnog
opterec´enja na slikama 5.4, 5.5, 5.6 i 5.7.
Slika 5.4: Raspodjela ekvivalentnog von Mises naprezanja [Pa]
Na slici 5.4 je prikazan panel s tankostijenim uzduzˇnicama,a na 5.5 panel s grednim
elementima.
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Slika 5.5: Raspodjela ekvivalentnog von Mises naprezanja [Pa]
Slika 5.6 preikazuje panel s tanksotijenim uzduzˇnicama, a na slici 5.7 panel s grednim
elementima.
Slika 5.6: Raspodjela ekvivalentnog von Mises naprezanja [Pa]
Slika 5.7: Raspodjela ekvivalentnog von Mises naprezanja [Pa]
Masa ekvivalentnog panela izracˇunata je prema izrazu (3.6), a masa numericˇkog
modela dobivena je iz programa Abaqus. Vrijednosti masa usporedene su u tablici 5.3
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masa [kg] 1,12266 1,12266 1,10429
Rezultati masa iz tablice 5.3 jako se dobro poklapaju i razlike izmedu njih nisu vec´e
od 2 %. Nakon provedenih analiza i proracˇuna mozˇe se rec´i kako analiticˇki proracˇun
ekvivalentnog panela zadovoljava i u pogledu cˇvrstoc´e i mase u usporedbi s numericˇkim
proracˇunom panela s ljuskastim uzduzˇnicama, dok najvec´e odstupanje ima model pa-
nela s grednim elementima u pogledu naprazanja pri tlacˇnom opterec´enju i pomaka pri
savojnom opterec´enju.
5.2. Rezultati numericˇke analize modela krila
Na slici 5.8 prikazana je konvergencija pomaka za oba modela, a promatrana tocˇka
je na prednjoj ramenjacˇi na vrhu krila. Pri n=4.5 puno su vec´e razlike izmedu dva
modela jer model s ekvivalentnim panelom ne mozˇe imati plasticˇnost u oplati jer nema
ni naprezanja kako je vec´ opisano za ekvivalentni panel u poglavlju 5.1.
Slika 5.8: Konvergencija tocˇke na ramenjacˇi modela za razlicˇita opterec´enja
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Rezultati se u ovom poglavlju usporeduju prema normalnom opterec´enju n. Pomaci
pri opterec´enju n=3 za torzijsku kutiju krila s ekvivalentnim panelom prikazan je na
slici 5.9 a) i za torzijsku kutiju krila s gradnim elementima na slici 5.9 b). Maksimalni
pomak u smjeru osi Y iznosi oko 1,3 m s odstupanjem u rezultatu od 5 %. Najvec´i
pomaci su u vrhu krila, a najmanji, zbog zadanih rubnih uvjeta ukljesˇtenja u korijenu
krila.
Slika 5.9: Pomaci [m] u smjeru osi Y za opterec´enje n=3
Za normalno opterec´enje n=3 prikazana su naprezanja prema von Mises-u na slikama
5.10 i 5.11 za dva modela. Sve slike pomaka prikazanse su za faktor povec´anja 1. Mjesta
na kojem se pojavljuju najvec´a naprezanja razlikuju se kod dva modela. Na modelu s
ekvivalentnim panelom najvec´a naprezanja su na mjestu spoja pomoc´ne ramenjacˇe sa
strazˇnjom ramenjacˇom, a na modelu s grednim elementima najvec´e naprezanje javlja se
na oplati torzijske kutije. Razlog pojavljivanja najvec´eg naprezanja na oplati su spojevi
uzduzˇnica s rebrima koji stvaraju vec´e koncentracije naprezanja.
Slika 5.10: Naprezanja [Pa] prema von Mises-u torzijske kutije s ekvivalentnim panelom
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Slika 5.11: Naprezanja [Pa] prema von Mises-u torzijske kutije s grednim elementima
Ekvivalentne plasticˇne deformacije se javljaju na modelima vrlo su male kako se
vidi na slikama 5.12 i 5.13. Na modelu s grednim elementima javljaju se vec´e plasticˇne
deformacije upravo zbog spoja uzduzˇnica s rebrima.
Slika 5.12: Ekvivalentna plasticˇna deformacija [-] torzijske kutije s ekvivalentnim pane-
lom
Slika 5.13: Ekvivalentna plasticˇna deformacija [-] torzijske kutije s grednim elementima
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Na slici 5.13 su prikazane plasticˇne pojave kojih nebi smjelo biti pri opterec´enju n=3,
zato bi na tom dijelu trebalo ojacˇati konstrukciju ili detaljnije modelirati. Rezultati za
normalno opterec´enje 4,5 prikazani su u nastavku poglavlja. Na slici 5.14 a) su prikazani
pomaci u smjeru osi Y za torzijsku kutiju s ekvivalentnim panelom a na slici 5.14 b) za
torzijsku kutiju s grednim elementimaa. Maksimalni pomak u smjeru osi Y iznosi oko 2
m sˇto je vec´e za oko 60 % u odnosu na rezultate za normlano opterec´enje n=3. Gresˇka
izmedu dva modela je oko 7 %, sˇto je josˇ uvijek vrlo dobar rezultat. Faktor povec´anja
deformacija jednak je 1.
Slika 5.14: Pomaci [m] u smjeru osi Y za n=4,5
Naprezanja prema von Misesu prikazana su na slikama 5.15 i 5.16 za dva modela.
Naprezanja su se kod modela s ekvivalentnim panelom povec´ala u korijenu krila i mjestu
spoja pomoc´ne i strazˇnje ramenjacˇe. Kod modela s grednim elementima povec´ala su se
naprezanja na mjestima spoja strazˇnje i prednje ramenjacˇe. Usporedbom naprezanja
vidimo kako se ona razlikuju za oko 1 %.
Slika 5.15: Naprezanja [Pa] prema von Mises-u torzijske kutije s ekvivalentnim panelom
za n=4,5
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Slika 5.16: Naprezanja [Pa] prema von Mises-u torzijske kutije s grednim elementima za
n=4,5
Rezultati ekvivalentna plasticˇne deformacije za n=4,5 je prikazana na slikama 5.17
i 5.18 te se mozˇe primjetiti kako se povec´ava na isitm mjestima gdje su se pojavila
i pri normalnom opterec´enju n=3, ali to povec´anje nije veliko te nec´e doc´i do loma
konstrukcije ali c´e doc´i do trajnog osˇtec´enja konstrukcije.
Slika 5.17: Ekvivalentna plasticˇna deformacija [-] torzijske kutije s ekvivalnetnim pane-
lom pri n=4,5
Slika 5.18: Ekvivalentna plasticˇna deformacija [-] torzijske kutije s grednim elementima
pri n=4,5
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Tablica 5.4 prikazuje usporedbu masa modela torzijske kutije krila.






ukupna masa [kg] 3 836,71 3 761,53
5.3. Rezultati analize torzijske kutije zrakoplova B747-
400 i A380-800
Razultati pomaka pri normalnom opterec´enju n=3 prikazana su na slici 5.19 za
B747-400 i na slici 5.20 za A380-800.
Slika 5.19: Pomaci [m] pri opterec´enju n=3 za krilo B747-400
Slika 5.20: Pomaci [m] pri opterec´enju n=3 za krilo A380-800
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Rezultati masa su prikazani u tablici 5.5.
Tablica 5.5: Mase torzijske kutije zrakoplova B747-400 i A380-800
Boeing 747-400 Airbus A380
Masa torzijske kutije [kg] 16 496 26 427
6 Zakljucˇak
U ovom radu napravljena je numericˇka analiza za tri razlicˇite izvedbe modela pa-
nela. Modeli panela su istih dimenzija i istih materijalnih svojstva. Analizirala su se
tlacˇna i savojna opterec´enja te opterec´enje na izvijanje. Prvi model koristio je teoriju
ekvivalentne debljine panela cˇija je matrica krutosti racˇunata analiticˇki u programu
Matlab. Uzduzˇnice drugog modela su modelirane tankostijenom konstrukcijom koja
je pri analizi diskretizirana ljuskastim konacˇnim elementima. Trec´i model je koristio
uzduzˇnice modelirane grednim elementima. Analiza je provedena kako bi se validirala
tocˇnost teorije ekvivalentne debljine panela za preliminaran proracˇun cˇvrstoc´e kons-
trukcije krila. Nakon provedene analize za tri razlicˇita modela panela ustanovljeno je
kako su pomaci pri razlicˇitim opterec´enjima u dozvoljenim granicama odstupanja. Uzi-
manjem modela s tankostijenom konstrukcijom uzduzˇnica kao referentni model, vidimo
kako su ta odstupanja unutar 5 % gresˇke u odnosu na druga dva modela. Od dva modela
pojednostavljene konstrukcije ozduzˇnica, ekvivalentni panel ima bolje rezultate mase i
pomaka u odnosu na model s grednim elementima. Gredni element ima prednost u
slucˇaju kada je potrebno prikazati naprezanja, jer ekvivalentni model ne mozˇe prikazati
rezultate naprezanja buduc´i da numericˇki program ne prepoznaje debljinu konstrukcije.
Nakon ustanovljenih rezultata modela panela izradena su dva modela torzijske kutije
krila u koje se primijenio ekvivalentni panel i panel s grednim elementima. Torzijska
kutija je preuzeta od zrakoplova Airbus A319 te su se prema dostupnoj literaturi mo-
delirala rebra i ramenjacˇe. S odabranim aeroprofilima i pomoc´u programskog koda koji
je izraden u programu Matlab modelirala se je torzijska kutija u programu SolidWorks.
Nakon provedene analize u programu Abaqus/Standard za dva modela torzijske kutije
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primjec´uje se kako su pri normalnom opterec´enju n=3, odstupanja pomaka za dva mo-
dela manja nego pri normalnom opterec´enju n=4,5. Rezultati naprezanja prema von
Misesu imaju najvec´e vrijednosti na spoju strazˇnje i pomoc´ne ramenjacˇe kod ekviva-
lentnog modela, a kod modela s grednim elementima najvec´a su naprezanja na oplati.
Razlog velikih naprezanja su mjesta spoja rebara i ramenjacˇa koja se ponasˇaju kao kon-
centracije naprezanja. Kod modela s ekvivalentnim panelom to ne mozˇemo uocˇiti jer
numericˇki model ne mozˇe racˇunati naprezanja pa tako plasticˇne deformacije. Ekviva-
lentna plasticˇna deformacija javlja se i pri normalnom opterec´enju od n=3 pri kojem
se ne bi smjela javljati plasticˇnost materijala. Lokalnim ojacˇavanjem tih dijelova kons-
trukcije ili detaljnijim modeliranjem tog dijela konstrukcije mogla bi se izbjec´i pojava
plasticˇnih deformacija. Rezultati masa konstrukcija torzijskih kutija jako se dobro slazˇu
jer im je gresˇka manja od 5 %. Na kraju samog rada provedena je procjena mase i
analiza pomaka modela torzijske kutije putnicˇkih zrakoplova Airbus A380-800 i Boeing
747-400. Razultati masa i pomaka se cˇine realnima za ovu kratku analizu i s ogranicˇenim
informacijama u konstrukciji. Za moguc´i daljnji rad predlazˇe se provjera izvijanja di-
jelova torzijske kutije krila zrakoplova A319 te detaljnije modeliranje konstrukcijskih
elemenata kao sˇto je oplata krila gdje je potrebno modelirati ojacˇanja. Radom se je
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